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機（UAV : Unmanned Aerial Vehicle または Drone）と呼ぶ．UAV は，人間が不得意





第一次世界大戦中の 1918 年 3 月，米海軍のカーチス N-9 練習機を改造し無線操縦化
した「スペリー空中魚雷(Sperry Aerial Torpedo) [2]（Fig. 1.1.1）」が初飛行に成功した．
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翼 FAZER（Fig. 1.1.6）を開発し，現在では，国内の水稲耕作地の約 36%で同機が農薬
散布を行っていると言われる[8]．また，研究ベースの実験機としても UAV の活用が進
んでおり，近年では，宇宙航空研究開発機構（JAXA）が進める低ソニックブーム設計
概念実証機 D-SEND (Drop test for Simplified Evaluation of Non-symmetrically 








信している Strategic Defence Intelligence が発行した報告書 The Global UAV Payload 
Market 2012-2022 によると，UAV の 2012 年時点の市場規模（搭載機器を含む）はお





加することなどが挙げられている．また，2013 年 11 月には，通販，Web サービス会社





Fig. 1.1.6 FAZER Fig. 1.1.7 D-SEND 
8 
 





Federal Aviation Administration）が近代化及び改革法を 2012 年 2 月に成立させた．
FAA は，UAV を公用無人航空機，民間無人航空機，趣味娯楽用模型機に大別しルール
作りを進めている．商用利用の具体案として機体の重量，速度，高度などに制約を設け，













1973 年，ソビエト連邦が打上げた Mars3 号[17]（Fig. 1.1.8）が世界で初めて火星へ
の着陸に成功したが，着陸後約 20 秒で通信が途絶した．本格的な火星探査は，アメリ
カの Viking 計画[18]によって実施された．Viking は，軌道周回機（オービタ）（Fig. 1.1.9）
と着陸機（ランダー）（Fig. 1.1.10）で構成され，軌道上と地上の両方からの画像撮影
や，標本採取などにより地質調査や生命の痕跡の調査などが行われたが，生命体の存在
は確認できなかった．その後は，アメリカ航空宇宙局 NASA（National Aeronautics and 
Space Administration），ロシア連邦宇宙機関 FSA（Russian Federal Space Agency），
欧州宇宙機関 ESA（European Space Agency）など世界中で火星探査機が打上げられ








(Copyright ©NASA)  (Copyright ©NASA) 





(Copyright ©NASA)  (Copyright ©NASA) 
 (Copyright ©NASA) 
 
 
日本では，1998 年に文部科学省宇宙科学研究所（JAXA: Japan Aerospace 




地表面で科学的な研究成果を目指したい研究者らが集い，2008 年に ISAS 宇宙理学委
員会，JSPEC: Japan SPace Exploration Center 宇宙探査委員会の承認を経て「次期
火星探査ワーキンググループ（MELOS：Mars Exploration with Lander-Orbiter 
Synergy）」（Fig. 1.1.14）が発足した[22]．この計画名と同名の島，Melos 島は「ミロの
ヴィーナス」が発見された地であり，Venus と Mars は神話の中で恋人同士とされる．
MELOS はそのような火星への強い思いを込めたミッション名として付けられた[23]． 
Fig. 1.1.10 Viking Lander Fig. 1.1.11 Mars Global Surveyor 





(Copyright ©JAXA) (Copyright ©JAXA) 
 






きな制約がある．例えば，先の Mars Pathfinder は，移動速度が秒速 1cm 程度と低速
であり，着陸地点（着陸機）から半径 500m 以内のみ走行可能という制約があるため広
範囲にわたる探査は難しい．また，火星には高さ約 25km にも及ぶ太陽系最大の火山と





航続距離約 1000km の飛行が可能な火星探査航空機 ARES（Aerial Regional-scale 
Environmental Survey of Mars）[24]（Fig. 1.1.17）の検討が進められていたが，実現に
は至っていない． 
 
Fig. 1.1.13 PLANET-B Fig. 1.1.14 MELOS Mission 
12 
 
 (Copyright ©NASA)  (Copyright ©DLA/ESA) 
 (Copyright ©NASA) 
 
1.1.2.2 プロジェクトの概要 









Fig. 1.1.15 Olympus Mons Fig. 1.1.16 Valles Marineris 





飛行探査ミッションを実行する．この展開方法は，NASA の ARES により検討されて













(a) Atmospheric Entry Phase (b) Parachute Deployment Phase 
(c) Aircraft Ejection Phase (d) Aircraft Deployment Phase 
(e) Pullout Phase (f) Exploration Phase 






(b) Flight Test Vehicle 











Table 1.1.1 Planetary Environment of Mars and Earth 
  Mars Earth 
Gravity [m/s2] 3.66 9.81 
Gas Composition [%] CO2 : 95.3 N2 : 78.1 
  N2 : 2.7 O2 : 20.9 
  Ar : 1.6 Ar : 0.9 
  O2 : 0.13 CO2 : 0.04 
Atmospheric Pressure [kPa] 0.6~1 101.3 
Density [kg/m3] 0.0118 1.225 
Sound Speed [m/s] 258 340 
 
航空機の飛行性能に大きな影響を与える要因は，重力と大気密度であり，地球と比較















i) モータ質量を 40%減少させる 
ii) 主翼質量を 30%減少させる 
iii) バッテリのエネルギ密度を 30%増加させる 






















(2) 揚抗比を 20%増加させる 
地球上の一般的な航空機が飛行するレイノルズ数は，翼弦長を基準長として 106~107
程度である．それに対して火星探査航空機は，ペイロードとする寸法制約を考慮した際
























Fig. 1.1.21 Lift Coefficient of Two-Dimensional Airfoil 







Fig. 1.1.23 Multi Objective Optimization of Mars Aircraft Airfoil 
























Fig. 1.1.25 Dust Devil 



























30 年間で延べ 135 回の宇宙飛行を行った NASA のスペースシャトルが 2011 年につ
いにその役目を終えた．スペースシャトルは，再使用をコンセプトとして実用化された
世界初の有人宇宙輸送システムであり，これまでに多数の人工衛星の打上げ，宇宙環境





再利用することで打上げコストが 1 回あたり 1050 万ドル（約 12 億円）程度と発表し
ていた．しかし，世界で最も複雑な機械と言われたこのシステムは，実際に再利用する
ためには膨大なメンテナンス費用と人員コストがかかり，さらにチャレンジャー号とコ
ロンビア号の事故による設計変更などの影響を受けて，2007 年時点で 1 回の打上げコ
ストは 10 億ドル（約 1200 億円）に達していた[33]．そして，今後機体の老朽化により
失敗のリスクが高まることや，膨大な運用費の確保が必要となることからスペースシャ
トル計画の終了が決定した．NASA は，現在スペースシャトルの後継としてカプセル型
の有人宇宙船 Orion[34]を Lockheed Martin と共同で開発し，打上げに成功した（Fig. 









試みが盛んに行われている．その代表例として，X Prize Foundation により有人弾道
宇宙飛行を競うコンテスト Ansari X Prize が開催され，Scaled Composites 社が開発
する SpaceShipOne[35]が 2004 年に世界で初めて民間による高度 100km の宇宙空間到
達と弾道飛行という有人宇宙飛行を実現させた（Fig. 1.1.27）．SpaceShipOne は，運搬
用航空機（White Knight）により高度 15km まで運ばれた後，切り離されてロケット
エンジンを点火して高度 100km まで一気に上昇する．弾道飛行後に機体は，滑空飛行
を行って目的の飛行場に着陸する．現在は，宇宙ビジネスを計画する Virgin Galactic
が Scaled Composites からの技術提供を受けて SpaceShipTwo を開発し，各種試験を






代後半から，宇宙往還技術試験機 HOPE-X（H-II Orbiting Plane Experimental）の開
発が JAXA の前身である宇宙開発事業団（NASDA : National Space Development 
Agency of Japan）と航空宇宙技術研究所（NAL : National Aerospace Laboratory of 
Japan）によって行われた[36]．並行して開発を進める H-II ロケットのペイロードフェ
アリング部分を HOPE-X に置き換えて軌道上に打上げ，軌道を周回した後滑空飛行に
より地上で回収する構想を目指した．宇宙開発委員会で 1996 年 1 月 24 日に改訂され
た「宇宙開発政策大綱，第 2 章，宇宙開発の重要活動」[37]より引用すると，HOPE-X の
目的は，「従来のロケット技術による輸送コストと比べ，大幅なコスト低減が可能な再
Fig. 1.1.27 SpaceShipOne 






実験機（OREX: Orbital Reentry EXperiment）[38]（Fig. 1.1.28），極超音速飛行実験機
（HYFLEX: HYpersonic FLight EXperiment）[39]（Fig. 1.1.29），小型自動着陸実験
（ALFLEX: Automatic Landing FLight EXperiment）[40]（Fig. 1.1.30）により様々な







時をほぼ同じくして，文部省宇宙科学研究所 ISAS（現 JAXA 宇宙科学研究所）では，
1982 年に有翼飛翔体ワーキンググループが発足し，1984 年に有翼式宇宙往還機
HIMES（HIghly Maneuverable Experimental Space vehicle ）の構想が提案された
Fig. 1.1.28 OREX 
(Copyright ©JAXA) 
Fig. 1.1.29 HYFLEX 
(Copyright ©JAXA) 
















気球から，機体長 2m の実験機を打ち上げるロックーン方式が採用され，1 回目の実験
が 1988 年 9 月に実施された（Fig. 1.1.32）．しかし，高度 18km に到達した時点で気
球が突如破裂し，機体は墜落した[43]．約 3 年後となる 1992 年 2 月に，気球に破裂防止















目指す SNS 株式会社は，NPO 法人北海道宇宙科学技術創成センター（HASTIC: 
Hokkaido Aerospace Science and Technology Incubation Center）と協力して機体を
開発し，高度約 6km に到達する打上げ実験に成功している[45]． 
1.1.3.2 プロジェクトの概要 
九州工業大学では，完全再使用型宇宙往還システムの実現を目指して，2005 年に国
際航空連盟（FAI : Federation Aeronautique Internationale）によって定められた宇宙
との境界とされる高度 100km に到達し，弾道飛行後に地上へ滑空帰還する有翼ロケッ
ト実験機 WIRES（WInged REusable Sounding rocket）の研究開発を開始した．本プ
ロジェクトは，先に述べた有翼式宇宙往還機 HIMES のコンセプトを引き継いでおり




Fig. 1.1.31 Gliding Test 
(Copyright ©JAXA) 























































ープシミュレータの開発などに着手し，2009 年までに全長 1.1m の小型有翼ロケット
実験機 WIRES#011 による飛行実験が 5 回行われ，上昇中の姿勢制御技術の実証に成
功した（Fig. 1.1.36 (b)）．その後，全長 1.7m となる円筒型ロケット実験機 WIRES#012
を開発した．WIRES#012 は，同規模の有翼型ロケット実験機 WIRES＃014 の開発に
向けて，二段式パラシュートとエアバッグを用いた回収システムおよび非常系システム
の技術実証を目的とした機体であり，3 回の実験の末に，2011 年に機体の軟着陸を成








を焼損した（Fig. 1.1.36 (e)）．そして，エンジンの不具合について CT スキャンによる
画像解析やノズルの補強などの十分な対策を講じて WIRES＃014-3 を再製作し，2015
年 7 月に地上燃焼試験に成功した．その後，ハードウェアインザループシミュレーショ
ンにより制御性能の向上を行い，2015 年 11 月 20 日に WIRES＃014-3 の飛行実験を
実施した．飛行高度約 1000ｍまで上昇し，その後滑空飛行への遷移および回収機構に
よる軟着陸を成功させた（Fig. 1.1.36 (f)）．今後，更に航法誘導制御システムに改良を





(a) Flight Test of Commercial Rocket (b) Flight Test of WIRES#011 
Fig. 1.1.36 Development History of WIRES Project 
(to be continued) 
Fig. 1.1.35 WIRES Development Plan 
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(c) Flight Test of WIRES#012 
 
(d) Flight Test of WIRES#014-1 
 (e) Combustion Test of WIRES#014-2 
Fig. 1.1.36 Development History of WIRES Project 






(f) Flight Test of WIRES#014-3 
 
Fig. 1.1.36 Development History of WIRES Project 
(to be concluded) 
 
有翼ロケットプロジェクトでは，WIRES＃014 の開発と並行して，次期有翼ロケッ









て，機体だけでなく発射台（ランチャー），地上支援設備（GSE : Ground Support 
Equipment），管制センタなど，宇宙往還に必要なシステム全体の開発を行っている．
ここでは，WIRES＃014 に用いている実験システムの概要を述べる． 















(a) System Arrangement of WIRES#014 (b) Launcher 
(c) Ground Support Equipment (d) Control Center 






















































する最短軌道（Fig. 1.2.1 (a)）や複数機が衝突する事象における回避軌道（Fig. 1.2.1 
(b)）の生成にそれぞれ成功しており，更に複数の経由地点を通過する軌道の生成にも成
功している． 
(a) Optimized Trajectory of 
Single Aircraft 
(b) Optimized Trajectory of 
Multi- Aircraft 

























択可能とするために，動的分散遺伝的アルゴリズム（DynDGA : Dynamically 






発費の制約が厳しい安価な小型 UAV 等への適用は困難と思われる． 
そこで本研究では，障害物が著しく増加してもリアルタイムの軌道生成を可能とし，
小型，軽量な機体にも実装可能とする低コストかつ高速なアルゴリズムの構築を目指す． 

















ることが示されている（論文では 5 秒から 38 秒まで増加している）． 
 
Fig. 1.2.3 Real-Time Path Planning Using A* Algorithm 
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 2008 年には，Hrabar らによって障害物のリアルタイム検知を考慮した回転翼機の
衝突回避経路計画法が研究された[50]．ステレオカメラを用いて障害物の位置を検知し，






















































































Richard, A (2002) Point Mass MILP － ○ △ ✕
Miyamoto, S (2014) Point Mass GA － ○ ○ ✕
Doebbler, J (2005) － (A*) A* ○ ✕ △
Hrabar, S (2008) － (D*) PRM & D* ○ ✕ △
Mitsutake, K (2012) － GA A*‐EC ○ ✕ ✕


























































































第 4 章では，第 3 章で明らかとなった課題からアルゴリズムを改良し再構築する．ま
た，軌道生成シミュレーションによって提案手法の有効性を検証する． 
第 5 章では，第 4 章で構築した研究手法を用いて，リアルタイムの 6 自由度誘導飛
行シミュレーションを行う．シミュレーションは火星探査航空機，有翼ロケット実験機
の両モデルで行う．また，それらの結果を示して考察する． 
第 6 章では，提案手法による UAV を用いたリアルタイム誘導計算実験の結果につい
て述べる． 
























I. A* (A-Star) 
II. PRM (Probabilistic Roadmap Method) 





2.2.1 A* (A-Star) 
 A*アルゴリズムは，それまで最短経路問題を解くグラフ探索手法として主流であっ





る．A*に用いられる評価関数を Eq. (2.1)に示す． は，それぞれ全コスト，
スタートから地点 までのコスト，地点 からゴールまでのコストを表す．ここで，地点
からゴールまでのコストは，未来の不明確な情報が必要となるので，推定コスト









































(a) Low Resolution Architecture (b) High Resolution Architecture 
(c) Weak Case 
Fig. 2.2.2 Simulation Results of A* Algorithm 
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2.2.2 PRM (Probabilistic Roadmap Method) 
PRM[55]は，探索領域を構造化する手法として古くからロボティクス分野で広く用い









(a) Few Random Points (b) Many Random Points 
Fig. 2.2.4 Simulation Results of PRM 









2.2.3 RRT (Rapidly-Exploring Random Trees) 


















































レーションで確認する．Fig. 2.3.1 では，1000 点のランダム点（青色プロット）を空間
内に配置した．結果より，ランダム点が空間内に均等に分布することが明らかとなった． 
 
(a) Bird’s-Eye View (b) X-Y Plane 
Fig. 2.3.1 Simulation Result of Mersenne Twister 
(to be continued) 
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(c) X-Z Plane (d) Y-Z Plane 
Fig. 2.3.1 Simulation Result of Mersenne Twister 
(to be concluded) 
 
2.3.2 基本アルゴリズム 
ここでは，RRT の最も基本的なアルゴリズムを説明する．Fig. 2.3.2 にアルゴリズム
のフローチャートを示し，探索過程の模式図を Fig. 2.3.3 に示す．RRT では，まずツリ
ーの成長する基準点を事前に設定する（Fig. 2.3.3 (a)）．一般にツリーの枝をエッジ
（Edge）と呼び，枝と枝を結ぶ節（屈折部分）をノード（Node）と呼ぶ．ここで，基
準点は初期ノード（Initial Node）となる．次にランダム点（Randomized Point）を 1
点のみ領域内に打つ（Fig. 2.3.3 (b)）．そして，ツリーの全ノードのうちランダム点に最
も近い点（Nearest Node）を探索する（Fig. 2.3.3 (c)）．一度目の最近傍点は必ず Initial 
Node となる．次に，最近傍点からランダム点に向けて予め設定した最大エッジ長さ だ









Fig. 2.3.2 Flow Chart of Basic RRT  
 
(a) Initialization (b) Randomized Point Sampling 
Fig. 2.3.3 Basic RRT Algorithm 




















(c) Nearest Node Searching (d) Expand the Edge 
(e) Iteration 
Fig. 2.3.3 Basic RRT Algorithm 
(to be concluded) 
 
上記の基本アルゴリズムを用いて 3 次元空間でツリーを成長させたシミュレーショ














(a) Iteration 100 (b) Iteration 500 
 
(c) Iteration 1000 (d) Iteration 2000 




















Fig. 2.3.5 Flow Chart of RRT with Collision Detection Algorithm 




















(a) Bird’s-Eye View (b) X-Y Plane 
(c) X-Z Plane (d) Y-Z Plane 



















Fig. 2.3.8 Flow Chart of RRT with Connection Algorithm 






































(a) Bird’s-Eye View (b) X-Y Plane 
(c) X-Z Plane (d) Y-Z Plane 











ャートと概念図を Fig. 2.3.11 と Fig. 2.3.12 に示す．スタートとゴールを結ぶ経路上の
ノードはそれぞれ ID を持っている（図内の数字）．このとき，ゴール地点の ID9 から
順に遡ってスタート地点の ID1 と成す線分（赤色破線）の衝突判定を行う．この衝突判
定は，2.3.3 項で述べた衝突判定アルゴリズムに基づいて行われる．図では，はじめに
線分 ID1-9 の衝突判定を行うが，障害物に衝突している．次に線分 ID1-8 で同様に衝









































Fig. 2.3.11 Flow Chart of RRT with Shortcut Algorithm 







(a) Bird’s-Eye View (b) X-Y Plane 
 
(c) X-Y Plane (d) Y-Z Plane 









経路探索シミュレーションを行う．障害物の数は，0 個から 100 個まで 20 個刻みで増
加させる．また，障害物の寸法や位置はランダムに配置している．各障害物数に対して
ランダム探索を実行した結果を Fig. 2.4.1 に示す．これらの結果より，障害物が多数存
在する環境においても問題なく障害物を回避する経路探索が行われることが分かった． 
 
(a) Obstacle Number 0 
(b) Obstacle Number 20 
Fig. 2.4.1 Simulation Results of Random Search 
(to be continued) 
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(c) Obstacle Number 40 
(d) Obstacle Number 60 
(e) Obstacle Number 80 
Fig. 2.4.1 Simulation Results of Random Search 
(to be continued) 
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(f) Obstacle Number 100 
Fig. 2.4.1 Simulation Results of Random Search 
(to be concluded) 
 
さらに，各障害物数におけるランダム探索の反復回数（ランダム点の数）を比較する











































































Fig. 3.2.1 Problem of Trajectory Generation and Guidance Command 



























Fig. 3.3.2 のように考える． 
  
 
ここで，時間 ，質量 ，重力 ，速度 ，推力 ，揚力 ，抗力 ，迎角 ，経路角





率半径を ，経路角速度を ，向心加速度を と定義すると， は Eq. (3.2)のように表
現でき，式変形すると Eq. (3.3)となる．このとき，軌道の経路角変化は向心加速度で生
じるので，経路角の時間変化に対する方程式は Eq. (3.4)と書ける． 
 
 




  (3.3) 
 (3.4) 
 








































火星探査航空機 WG で検討が進められている機体の外観と主要諸元を Fig. 3.3.3 お





取得された．揚力係数，抗力係数の測定結果を Fig. 3.3.4 に示す．なお，同風洞試験は
火星環境を模擬したレイノルズ数 33,000 の結果である． 
Table 3.3.1 Mars Exploration Aircraft Specifications 
Wing Span  [ ] 2.42 
Wing Area  [ ] 1.15 
Mass  [ ] 4.24 
Inertia Moment of x-Axis  [ ] 0.455 
Inertia Moment of y-Axis  [ ] 1.200 
Inertia Moment of z-Axis  [ ] 1.609 
Fig. 3.3.3 Mars Exploration Aircraft Model 
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元を Fig. 3.3.5 と Table 3.3.2 に示す．同機体の空力モデルは，ISAS により開発された
HIMES と同じであり，当時，小型模型により計測された風洞試験結果を流用する．マ
ッハ数 0.1 における揚力係数，抗力係数の測定結果を Fig. 3.3.6 に示す． 
 
 









Table 3.3.2 WIRES Specifications 
Wing Span  1.08 [ ] 
Wing Area  0.47 [ ] 
Mass  40.0 [ ] 
Inertia Moment of x-Axis  0.548 [ ] 
Inertia Moment of y-Axis  5.274 [ ] 
Inertia Moment of z-Axis  5.323 [ ] 









る．まず，推力 ，バンク角 ，迎角 ，速度 ，経路角 ，方位角 ，揚力係数 ，抗力
係数 についてそれぞれ平衡点を添え字 0 とし，微少変化量を とすると定常飛行時か

















































例えば，3 自由度を持つ 2 次元平面運動のロボットアームでは，目標の手先位置と姿勢


















Fig. 3.4.1 Forward Kinematics and Inverse Kinematics 















と表せる．Eq. (3.31)，Eq. (3.32)から分かるように入力 は，状態量 に対して複数の方
程式に連成しているため，制御器を一意に決定することが困難である．そこで，入力項

















を与える．ここでは，一例として目標速度 ，目標経路角 ，目標方位角 を用
いて状態量 の誤差に対する P 制御系を構成する．ここで， は制御ゲインである． 
 (3.37) 
 


















Eq. (3.36)に示すヤコビアンで逆行列が存在しないケースとして，質量 や速度 が無限

































次に Fig. 3.5.3 には，力学フィルタに組み込む制御器を説明するため，力学フィルタ
の計算過程において ID1 を通過した後の状態を図示する．まず Eq. (3.35)の に与える
値を生成する(Eq. (3.38))．ここで，Eq.(3.35)とは異なる目標値を用いているので と
書き換える．目標速度 は一定（巡航速度） とする．また，目標バンク角 は
Fig. 3.5.3 内に青丸で示される機体の現在位置から直線 ID1-ID2 に下ろした 平面
における垂線の長さを として算出し， およびその時間変化率を用いた PD 制御
器により定める．Fig.3.5.4 には目標 ID が n+1 のときの の算出概念図を示す．
の 平面座標と機体位置 の 平面座標が成すベクトルを ，また の 平
面座標と の 平面座標が成すベクトルを とし，さらにそれらの成す角を
とすると， は Eq. (3.39)によって定義される距離となる．目標バンク角 と同様
に， を用いた PD 制御器により目標迎え角 が定められる． の 平面座標
と機体位置 の 平面座標が成すベクトルを ，また の 平面座標と
の 平面座標が成すベクトルを とし，それらの成す角を とすると， は，Eq. 
(3.41)によって定義される．これらの各目標値と現在値の誤差をそれぞれ ， ，
とする（Eq. (3.42)）．各誤差を用いて，速度は PD 制御系，迎え角，バンク角は P 制御





















Fig. 3.5.3 において目標 ID は 2 であるが，次の条件に基づき ID が更新される．目標
ID の更新は，現時点までの軌道計算結果として与えられる軌跡（青破線）から飛行距
離（Flight Dist.）を算出し，スタートから現在の目標 ID までのエッジ長さ と比較す






Fig. 3.5.3 Dynamics Filter Process of Basic Trajectory Planner 





















Fig. 3.5.3 に示したように，ゴールノードの ID まで繰り返してフィルタリングする
ことで，目標経路に追従する飛行軌道を生成する．計算終了の条件は，軌道距離（Flight 

















いる機体モデルは 3.3 節に示した火星探査航空機とする． 
3.6.1 シミュレーション条件 
はじめに，軌道生成を行う探索域や障害物配置などの環境設定を Table 3.6.1 に示す． 
Table 3.6.1 Searching Environment 
大気密度  0.0118 
重力加速度  3.2 
スタート位置 [m] [0, 0] 
ゴール位置 [m] [10000, 10000] 
障害物数 [個] 0 ~ 50 (10 個刻みで増加させる) 
障害物半径 [m] 200 ~ 1000 でランダム 
障害物位置 [m] 探索域内でランダム 
最大エッジ長 [m] 500 
衝突回避マージン [m] 12.1（片翼長の 10 倍） 
 
ここで，3.1 節で示した制御器において，本シミュレーションで使用する目標速度は
とし，各制御ゲインは Table 3.6.2 を用いた． 
Table 3.6.2 Control Gain of Dynamics Filter 
  0.0   0.0 
  0.3   4.0 
  1.0   10.0 






Table 3.6.3 Command Limiters 
    
    





Table 3.6.4 Initial Parameter 
位置   [0, 0] 
時間  [s] 0 
速度   60 
方位角   ツリーの初期方位と等しい 
推力  1.37 
迎角  6.79 
バンク角  0 
 
また，本シミュレーションは下記の計算環境で行った． 
Table 3.6.5 Computational Environment 
CPU Intel Core i7-4790 (3.60 GHz) 
RAM 8.00 GB 







上述の条件に基づき，障害物の数を 0 個から 50 個まで 10 個刻みで増加させた場合
の軌道生成シミュレーションを行った（Fig. 3.6.1）．また，Fig. 3.6.2, Fig. 3.6.3 には，





















(a) Obstacle Number 0 
(b) Obstacle Number 10 
 Fig. 3.6.1 Simulation Result of Basic Trajectory Planner 
(to be continued) 
95 
 
(c) Obstacle Number 20 
(d)  Obstacle Number 30 
Fig. 3.6.1 Simulation Result of Basic Trajectory Planner 
(to be continued) 
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(e) Obstacle Number 40 
(f) Obstacle Number 50 
Fig. 3.6.1 Simulation Result of Basic Trajectory Planner 








Fig. 3.6.2 Guidance Commands 




























































(3) 目標 ID の更新方法の不良により誤誘導が生じる． 








目標 ID は 4 であり，目標経路の ID3 と ID4 の成す進行方向（赤矢印）に対して機体
は右側に存在する，そこで軌道を修正するため左にバンクを行う．その後しばらく左バ
ンクで軌道を描いていくが，軌道距離が に達したとき，目標 ID は 5（ゴール地点）
Fig. 3.6.6 Incompletion of Trajectory Generation 
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Fig. 4.1.1 Conceptual Diagram of Fused Trajectory Planner 
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（Quadratic Bezier Curve）とする．ベジエ曲線の定義や適用方法などの詳細は 4.1.3
節で述べる．そして今，与えられたベジエ曲線（破線）に対して衝突判定を行う．Fig. 
4.1.2 (b)では障害物に衝突しており，この場合 Step2 に移行する．ここで衝突が無いと
きは，ベジエ曲線から得られる指令角を用いて Step7 に移行する． 
(3)  Step 2. 
Step1 で生成されたベジエ曲線の情報は，障害物に衝突していることから破棄され，
探索域内にランダム点 が１点打たれる（Fig. 4.1.2 (c)）．ランダム点は，枝を成長
させる位置（ノード）をツリー内から無作為に選び出すために用いられる． 
(4)  Step 3. 
ランダム点からノードの最近傍点(Nearest Node)を選ぶ．初期段階ではスタートノー
ドが選ばれる（Fig. 4.1.2 (d)）．この位置からツリーの新しい枝が成長する． 
(5)  Step 4. 
Step3 で選ばれた最近傍のノードに対して，ランダムに方位角指令 ，経路角指
令 が与えられる（Fig. 4.1.2 (e)）．ここで，それぞれの指令値は軌道プランナの定
める制限内の値を取る．これは経路角 100°といった非現実的な指令値を与えないよう
にするためである． 












適用する制御器が 3.5.2 項のものと異なる．3.5.2 項では，ランダム探索で得られた経
路情報に基づいて目標値 を生成し，制御器を構成した．しかし，融合型軌道プラン
ナでは，目標値 そのものをランダムに与えることで制御器を構成する．融合型軌道
プランナで用いる目標値 を Eq. (4.1)に示す．ここで，目標速度 は，一定（巡航
速度） を与える．また，目標経路角 および目標方位角 は，ランダム値に
より無作為に ， を与える．次に，Eq. (4.2)により現在の速度 ，経路角 ，方







(7)  Step 6. 
Step5 でツリーの成長が終わると，その地点からゴールまでを結ぶベジエ曲線を描い
て衝突判定を行う（Fig. 4.1.2 (g)）．衝突する場合は Step2 へ移行し，衝突しない場合
は Step7 へ移行する． 
(8)  Step 2.~Step 6. 
Step2~6 で述べた処理を反復し，ランダムに探索を進めていく．反復は，ベジエ曲線











チしていく（Fig. 4.1.2 (i)）． 




道が得られる（Fig. 4.1.2 (j)）．  
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(a) Initialization (b) Bezier Curve Drawing 
(c) Random Point Dotting (d) Nearest Node Finding 
Fig. 4.1.2 Algorithm Flow of Coordinated Trajectory Planner 
(to be continued) 
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(e) Randomized Angle Sampling (f) Inverse Kinematics Calculation 
(g) Bezier Curve Drawing (h) Iteration Phase 
Fig. 4.1.2 Algorithm Flow of Coordinated Trajectory Planner 






(i) Bezier Curve Update (j) Track Back to Start Node 
Fig. 4.1.2 Algorithm Flow of Coordinated Trajectory Planner 











































ベジエ曲線[60]は Pierre Bézier によって考案された N 個の制御点を用いて N-1 次の
曲線を描く手法であり，コンピュータ上で滑らかな曲線を描くグラフィック技術などで
一般的に利用される．本軌道プランナに用いる 3 次ベジエ曲線の概念図を Fig. 4.1.4 に，









底関数（Bernstein Basis Polynomials）[61]であり は二項係数を表す．この定義に基
づくと，3 次ベジエ曲線は Eq. (4.6)のように表せる． 
 (4.6) 
Fig. 4.1.4 Conceptual Diagram of Trajectory Planner with Bezier Curve 
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ここで，3 次ベジエ曲線の作図法を簡潔に説明する．Fig. 4.1.5 において は
それぞれ制御点である．ここで，ベジエ曲線上のある点 は下記手順で求まる．
 まず線分 ，線分 ，線分 を に分割する点 を求める．
 次に線分 ，線分 を に分割する点 を求める．
 さらに線分 を に分割する点が となる．











3 次ベジエ曲線は 4 つの制御点で描かれ，両端の 2 点は Fig. 4.1.4 に示したとおり，














て可変とする．Fig. 4.1.7 に制御点の配置法に関する模式図を示す．まず， 間の距
離 బ యを求める（Eq. (4.7)）．次に 地点のノードが持つ単位方向ベクトルに対して，
బ యおよび事前に定めた比例定数 をかけた値と との和を と定義する（Eq. (4.8)）．
同様に， からの差を とする（Eq. (4.9)）．このように と の距離に比例して制御
点を定めることにより，常に一定の割合で制御点を配置し，曲率過大に陥ることを防ぐ． 










































機体の初期状態および力学フィルタに用いた制御ゲインを Table 4.1.1 に記す． 
Table 4.1.1 Initial States and Control Gains of Mars Aircraft 
初期速度 [m/s] 70 
初期推力 [N] 5 
初期迎角 [ ] 6 
初期バンク角 [ ] 0 
P ゲイン[ ] [1/s2, 1/s2, 1/s2]  [1, 1, 1] 




Table 4.1.2 Initial and Terminal Trajectory States for Evaluating Direction Angle 
初期位置  [ ] [0, 3000, 5000] 
初期軌道角度 [ ] [ ] [0, 90] 
終端位置  [ ]  [7000, -5000, 5000] 




































































Table 4.1.3 Initial and Terminal Trajectory States for Evaluating Flight Path Angle 
初期位置  [ ] [0, 0, 4000] 
初期軌道角度 [ ] [ ] [0, 90] 
終端位置  [ ] [10000, 0, 6000] 
終端軌道角度 [ ] [ ] [0, 90] 
 












Fig. 4.1.10 Bezier Curve and Resultant Trajectory of  
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ンを行う．機体の初期状態および制御ゲインを Table 4.1.4 に記す． 
 
Table 4.1.4 Initial States and Control Gains of WIRES#015 
初期速度 [m/s] 70 
初期推力 [N] 0 
初期迎角 [ ] 12 
初期バンク角 [ ] 0 
P ゲイン[ ] [1/s2, 1/s2, 1/s2]  [ ] 
D ゲイン[ ] [1/s, 1/s, 1/s]  [ ] 
 
まず，方位角変化に対する誤差を評価するための初期条件，終端条件を Table 4.1.5 の
通り定める． 
 
Table 4.1.5 Initial and Terminal Trajectory States for Evaluating Direction Angle 
初期位置  [ ] [0, 1500, 2500] 
初期軌道角度 [ ] [ ] [0, 90] 
終端位置  [ ] [4000, -2500, 2500] 























Table 4.1.6 Initial and Terminal Trajectory States for Evaluating Flight Path Angle 
初期位置  [ ] [0, 0, 3500] 
初期軌道角度 [ ] [ ] [0, 90] 
終端位置  [ ] [5000, 0, 1500] 



























Fig. 4.1.13 Evaluation Value E of  
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想定して，障害物の形状は円錐形状として扱い，障害物の数を 10~50 個まで 20 個刻み
で増加させた場合のシミュレーションを行う． 
 
Table 4.2.1 Simulation Conditions for Mars Aircraft 
大気密度  0.0118 
重力加速度  3.2 
スタート位置  [m] [0, 5000, 2500] 
スタート軌道角度  [°] [135, 0] 
ゴール位置  [m] [10000, -5000, 2500] 
ゴール軌道角度  [°] [135, 0] 
障害物の形状 [‐] 円錐 
障害物寸法 [m] ランダム 
障害物位置 [m] ランダム 






Table 4.2.2 Trajectory Planner Parameters for Mars Aircraft 
ランダム方位角指令値の範囲 [°]  
ランダム経路角指令値の範囲 [°]  
枝成長時間  [s] 30 
ベジエ制御点比例定数  [-] 0.3 
衝突回避マージン [m] 12.1（片翼長の 10 倍） 
探索終了条件：許容距離誤差 [m] 100 以下 
探索終了条件：許容角度誤差 [°] 10 以下 
 
また，機体に与える初期条件は以下の通りである． 
Table 4.2.3 Initial States for Simulation 
時間  [s] 0 
速度   70 
方位角   135 
推力  2.5 
迎角  6 




Table 4.2.4 Control Gains 
 [1/s2] 1.0  [1/s] 1.0 
 [1/s2] 1.0  [1/s] 1.0 





Table 4.2.5 Command Limiters 
    
    
    
 
計算環境は Table 3.6.6 と同様である． 
4.2.1.2 シミュレーション結果 
(1) 障害物 10 個 











(a) Bird’s-Eye View 1 
(b) Bird’s-Eye View 2 
Fig. 4.2.1 Simulation Result (Obstacle Number 10) 
(to be continued) 
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(c) Top View 
Fig. 4.2.1 Simulation Result (Obstacle Number 10) 




分かる．また Fig. 4.2.3 には，速度と軌道角度の指令値（破線）および実際の機体の状














Fig. 4.2.2 Command Time Histories 

































































(2) 障害物 30 個 








(a) Bird’s-Eye View 1 
Fig. 4.2.4 Simulation Result (Obstacle Number 30) 
(to be continued) 
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(b) Bird’s-Eye View 2 
(c) Top View 
 
Fig. 4.2.4 Simulation Result (Obstacle Number 30) 










Fig. 4.2.5 Command Time Histories 

































































(3) 障害物 50 個 
 さらに，障害物の数を 50 個に増やした場合の軌道生成結果を示す（Fig. 4.2.7）．障





(a) Bird’s-Eye View 1 
Fig. 4.2.7 Simulation Result (Obstacle Number 50) 
(to be continued) 
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(b) Bird’s-Eye View 2 
(c) Top View 
 
Fig. 4.2.7 Simulation Result (Obstacle Number 50) 










Fig. 4.2.8 Command Time Histories 







































































飛行禁止区域（障害物）の数を 5~15 個まで 5 個刻みで増加させた場合のシミュレーシ
ョンを行う． 
 
Table 4.2.6 Simulation Conditions for WIRES 
大気密度  1.12 
重力加速度  9.807 
スタート位置  [m] [500, -2500, 4500] 
スタート軌道角度  [°] [0, 0] 
ゴール位置  [m] [5000, 2000, 1500] 
ゴール軌道角度  [°] [90, 0] 
障害物の形状 [‐] 無限に長い円柱 
障害物寸法 [m] ランダム 
障害物位置 [m] ランダム 









Table 4.2.7 Trajectory Planner Parameters for WIRES 
ランダム方位角指令値の範囲 [°]  
ランダム経路角指令値の範囲 [°]  
枝成長時間  [s] 10 
ベジエ制御点比例定数  [-] 0.2 
衝突回避マージン [m] 12.59（片翼長の 10 倍） 
探索終了条件：許容距離誤差 [m] 50 以下 




Table 4.2.8 Initial States for Simulation 
時間  [s] 0 
速度   70 
方位角   0 
推力   0 
迎角   12 
バンク角   0 
 





Table 4.2.9 Control Gains 
 [1/s2] 1.0  [1/s] 1.0 
 [1/s2] 1.0  [1/s] 1.0 
 [1/s2] 1.0  [1/s] 1.0 
  
また，各コマンドに設定した制限値を Table 4.2.10 に示す． 
 
Table 4.2.10 Command Limiters 
    
    
    
 
4.2.2.2 シミュレーション結果 
(1) 障害物 5 個 





(a) Bird’s-Eye View 1 
(b) Bird’s-Eye View 2 
Fig. 4.2.10 Simulation Result (Obstacle Number 5) 
(to be continued) 
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(c) Top View 
Fig. 4.2.10 Simulation Result (Obstacle Number 5) 















Fig. 4.2.11 Command Time Histories 


































































(2) 障害物 10 個 








(a) Bird’s-Eye View 1 
Fig. 4.2.13 Simulation Result (Obstacle Number 10) 
(to be continued) 
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(b) Bird’s-Eye View 2 
(c) Top View 
Fig. 4.2.13 Simulation Result (Obstacle Number 10) 
(to be concluded) 
149 
 







Fig. 4.2.14 Command Time Histories 


































































(3) 障害物 15 個 








(a) Bird’s-Eye View 1 
Fig. 4.2.16 Simulation Result (Obstacle Number 15) 
(to be continued) 
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(b) Bird’s-Eye View 2 
(c) Top View 
Fig. 4.2.16 Simulation Result (Obstacle Number 15) 
(to be concluded) 
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コマンド時系列データおよび，指令値と機体状態量のグラフを Fig. 4.2.17，Fig. 4.2.18





Fig. 4.2.17 Command Time Histories 































































































(3) 目標 ID の更新方法の不良により誤誘導が生じる． 




















































 ：質量  ：ピッチ角 
 ：重力  ：軸方向の速度 
 ：大気密度  ：軸周りの角速度 
 ：翼面積  ：慣性モーメント 
 ：主翼スパン  ：軸方向の空気力 
 ：平均空力翼弦  ：軸周りのモーメント 
 ：対気速度  ：エルロン，エレベータ，
ラダー  ：推力 
 ：迎角  ：揚力，抗力係数 
 ：横滑り角  ：軸方向の空力係数 
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し，ダウンレンジ 100km の飛行探査を行う．探索域の地図（Google Earth の火星地図
より引用）および，そのシミュレーションモデルを Fig. 5.3.1 と Fig. 5.3.2 にそれぞれ




Fig. 5.3.1 Valles Marineris Image 






Table 5.3.1 Initial and Terminal Trajectory Conditions 
初期位置  [m] [0, 0, 3000] 
初期軌道角度  [°] 
[90, 0] (※特別に Crossrange 正方向を 0 と
し，火星の磁北が 0 でない点に留意) 
目標位置  [m] [100000, 0, 1000] 
目標軌道角度  [°] 
[90, 0] (※特別に Crossrange 正方向を 0 と
し，火星の磁北が 0 でない点に留意) 
 
ここで，軌道プランナの各パラメータは前章と同じとするが，バンク角と迎角のコマン
ド制限値のみ，それぞれ  （前章は ）と  （前章は ）に変更す
る．これは 100km という長距離飛行を想定するにあたり，急旋回を行わなくても障害
物回避は十分に可能であり，安定した姿勢で飛行を続けるためである．さらに，6 自由
度シミュレーションの制御ゲインとトリム舵角を Table 5.3.2 に示す． 
 
Table 5.3.2 Control Gains and Trim Angles for 6DOF Simulation 
    
    


















により得られた軌道プランナのツリーおよび，飛行軌跡を Fig. 5.3.3 に示す．図におい
て，黒色実線が軌道プランナにより探索された全てのツリーであり，緑色実線は軌道プ
ランナの解軌道を表す．また，赤色実線は，誘導飛行した機体の軌跡である．結果より，
力学フィルタの 3 自由度モデルと本シミュレーションの 6 自由度モデルの差異や，制
御設計の不完全性により飛行軌跡が徐々に目標軌道から離れていく様子が分かる．そし
て機体が山に衝突（Fig. 5.3.4）し，火星探査航空機の 100km の探査飛行は失敗する結
果となった． 
(a) Bird’s-Eye View 
 Fig. 5.3.3 6 DOF Simulation Result without Trajectory Update 
(to be continued) 
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(b) Top View 
(c) Side View 
Fig. 5.3.3 6 DOF Simulation Result without Trajectory Update 



















(a)  Thrust, Angle of Attack and Bank Angle 
 
Fig. 5.3.5 Reference and Response State Variables without Trajectory Update 












































Fig. 5.3.5 Reference and Response State Variables without Trajectory Update 

































Fig. 5.3.6 Control Surface Angle Profile without Trajectory Update 
























































(a) Bird’s-Eye View 
 
Fig. 5.3.8 6 DOF Simulation Result with Trajectory Update 
(to be continued) 
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(b) Top View 
(c) Side View 
 
Fig. 5.3.8 6 DOF Simulation Result with Trajectory Update 
(to be concluded) 
 
 








した．なお，1080 秒以降の大きな変化は，Fig. 5.3.9 に示したニアミスの地点における
軌道更新を表しており，再びランダム探索が行われている． 
 
(a)  Thrust, Angle of Attack and Bank Angle  
 
Fig. 5.3.10 Reference and Response State Variables with Trajectory Update 












































Fig. 5.3.10 Reference and Response State Variables with Trajectory Update 


































Fig. 5.3.11 Control Surface Angle Profile with Trajectory Update 





























































Fig. 5.3.13 Terrain Map at Van Horn / Texas 
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Table 5.3.3 Initial and Terminal Trajectory Conditions 
スタート位置  [m] [2000, 3500, 6000] 
スタート軌道角度  [°] [-45, 0] 
ゴール位置  [m] [8500, -3500, 2000] 
ゴール軌道角度  [°] [135, -10] 
 
ここで，6 自由度シミュレーションの制御ゲインとトリム舵角を Table 5.3.4 に示す． 
 
Table 5.3.4 Control Gains and Trim Angles for 6 DOF Simulation 
    
    










 シミュレーションにより得られた軌道プランナのツリーおよび，飛行軌跡を Fig. 










Fig. 5.3.14 6 DOF Simulation Result without Trajectory Update 




(b) Bird’s-Eye View 2 
 
Fig. 5.3.14 6 DOF Simulation Result without Trajectory Update 
(to be concluded) 












(a) Thrust, Angle of Attack and Bank Angle  
 
Fig. 5.3.16 Reference and Response State Variables without Trajectory Update 








































(b) Direction Angle , Flight Path Angle and Velocity  
Fig. 5.3.16 Reference and Response State Variables without Trajectory Update 































Fig. 5.3.17 よりエレベータ が周期的に変動しているが，これは軌道プランナのベジエ
曲線を修正する際に が周期的に変動するためである．その他は，大きな振動などな
く，リミッターにも掛からずに安定して飛行していることが分かる． 
Fig. 5.3.17 Control Surface Angle Profile without Trajectory Update 
  

















































 次に，軌道プランナを用いて 20 秒毎に目標軌道を更新した．シミュレーションの結







(a) Bird’s-Eye View 1 
 Fig. 5.3.19 6 DOF Simulation Result with Trajectory Update 
(to be continued) 
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(b) Bird’s-Eye View 2 
(c) Top View 
Fig. 5.3.19 6 DOF Simulation Result with Trajectory Update 











(a)  Thrust, Angle of Attack and Bank Angle 
Fig. 5.3.20 Reference and Response State Variables with Trajectory Update 








































(b) Direction Angle , Flight Path Angle and Velocity  
 
  
Fig. 5.3.20 Reference and Response State Variables with Trajectory Update 































新時（枝成長時間は 10 秒）に迎え角のコマンド が変動するためである． 
  
  
Fig. 5.3.21 Control Surface Angle Profile with Trajectory Update 



























































第 6章 UAV によるリアルタイム誘導計算飛行実験 
 はじめに 
第 5 章では，リアルタイム誘導の必要性を明らかにした．そこで本章では，実際に小











な自律飛行を見据えて，航法，誘導，制御それぞれの CPU を備える．航法 CPU には
GPS (Global Positioning System)/ INS（Inertial Navigation System）複合航法セン
サ，エアデータを取得する ADS（Air Data System），およびそれらの計測データを記
録する SD ロガーを備える．また，制御 CPU にはコントローラの受信機，テレメトリ
ーの送信機，推力用のブラシレス DC モータ，およびエルロン，エレベータ，ラダー用
のサーボモータが接続されている．さらに，誘導 CPU では本研究の誘導型軌道プラン














Table 6.2.1 Specification of UAV 
Body Length [m] 1.18 
Wing Span [m] 1.90 
Wing Area [m2] 0.335 
Mass [kg] 2.492 
 
  
Fig. 6.2.1 Flight Test and Onboard System 








 航法および制御基板は，ゼノクロス株式会社 UAV 事業部が設計製作した．基板外観





Table 6.2.2 Navigation and Control 
CPU Specification 
Name [-] H8S2638 
Clock [MHz] 20 
Memory [KB] 256 
RAM [KB] 16 
 
Fig. 6.2.3 System Arrangement 










Table 6.2.3 Guidance CPU Specification 
Name [-] PIC32MX795F512L 
Clock [MHz] 80 
Memory [KB] 512 









Table 6.2.4 Specification of Altitude Pressure 
Sensor 
Pressure Range [kPa] 20~105 
Supply Voltage [V] 5 
Accuracy [%VFSS] 1.8 
Operating Temperature [°C] -40~125 
Fig. 6.2.5 Guidance Board 










Table 6.2.5 Specification of Velocity Pressure 
Sensor 
Pressure Range [inH2O]  
Supply Voltage [V] 5 





Table 6.2.6 Specification of Angle of Attack and 
Side Slip Angle Pressure Sensors 
Pressure Range [inH2O]  
Supply Voltage [V] 5 
Operating Temperature [°C] -25~85 
 
  
Fig. 6.2.7 Differential 
Pressure (Velocity) 
Fig. 6.2.8 Differential 
Pressure 
(Angle of Attack and 
Side Slip Angle) 
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また，各センサの較正試験を行った．気圧高度計の較正結果を Fig. 6.2.9 に，ピトー管




Fig. 6.2.9 Calibration of Pressure Altimeter 






















































Table 6.2.7 Specification of GPS/INS Sensor 
Position Accuracy [m]  
Velocity Accuracy [m/s]  
Attitude Accuracy [°]  
Acceleration Range [g]  
Gyro Range [°/s]  
Data Output Rate [Hz] 500 
 
  
Fig. 6.2.11 Calibration of Side Slip Angle Using Pitot Tube 




































Table 6.2.8 Specification of Brushless Motor 
Weight [kg] 0.162 
KV [rpm/V] 922 
Max. Current [A] 56 






































Fig. 6.2.15 Lift and Drag Coefficients of UAV 
Fig. 6.2.16 













































置パターンによって実験を行う．書くパターン（A,B,C）を Fig. 6.3.2 に示す．Pattern 
A, B, C の障害物数はそれぞれ 1, 3, 5 個である． 
 









Table 6.3.1 Trajectory Planner Setup 
ランダム方位角指令値の範囲 [°]  
ランダム経路角指令値の範囲 [°]  
枝成長時間  [s] 5 
ベジエ制御点比例定数  [-] 0.3 
衝突回避マージン  [m] 5 
探索終了条件：許容距離誤差 [m] 10 以下 
探索終了条件：許容角度誤差 [°] 20 以下 
  





Table 6.3.2 Control Gains 
 [1/s2] 0.05  [1/s] 0.01 
 [1/s2] 10.0  [1/s] 5.0 





Table 6.3.3 Command Limiters 
    
    








それぞれの障害物パターンに対し，特徴的な 2 例の解軌道を示す． 






 パターン A 











りゴール付近を旋回している（約 20 秒以降）． 






Fig. 6.4.2 Trajectory Generation Calculation of Pattern A 




(b) Case 2 
 
Fig. 6.4.2 Trajectory Generation Calculation of Pattern A 





 パターン B 








(a) Case 1 
 Fig. 6.4.3 Trajectory Generation Calculation of Pattern B 




(b) Case 2 
Fig. 6.4.3 Trajectory Generation Calculation of Pattern B 





 パターン C 
 障害物数を 5 個まで増加させたパターン C における軌道生成結果を 2 例示す（Fig. 
6.4.4(a)，Fig. 6.4.4(b)）．Fig. 6.4.4(a)の結果において，初期段階は，障害物を避けるよ






(a) Case 1 
 
Fig. 6.4.4 Trajectory Generation Calculation of Pattern C 




(b) Case 2 
Fig. 6.4.4 Trajectory Generation Calculation of Pattern C 
(to be concluded) 
 















ェーズであるが，そこでは指令値を記録しておらず方位角，経路角は 0 を示している． 
 
  
Fig. 6.4.5 Command Time Histories for Case 2 of Pattern C 






















































 さらに，パターン C において解軌道が得られなかった例を挙げる．通信不良により
軌道生成が開始しない場合の他に，メモリ不足により途中で探索が終了するケースがあ














た．パターン A は 24 ケース，パターン B は 17 ケース，パターン C は 16 ケースの軌
道生成に成功しており，それらの時間計測結果の平均値を取って比較する．ただし，こ
の時間計測は通信時間やデータロガーへの保存時間は含まず，軌道プランナの計算時間
のみとしている．結果を Fig. 6.4.8 に示す．結果より，パターン A，B，C それぞれの
計算時間の平均値は 0.22 秒，0.38 秒，0.32 秒となった．また，全ケースの平均計算時




































構成や実験条件について述べた．そして本実験では，障害物を 1 個，3 個，5 個とした
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以下に，本論文の 3.4 節で述べた力学フィルタを改善する式の構成を記載する． 
 




























































となる．ただし， ， を計算すると以下のとおりである． 
＝  
＝   
 (a.17) 
 
以上より Eq. (a.14)で入力 が現れるので， を逆算できるようになる． 
(a.18) 
 
ただし，Eq. (a.18)の には，設計された制御器が導入される．この構成では，3.4 節で示
した力学フィルタのように省略した項は無く，入力 を積分する必要もない．今後は，こ
の構成を新たな力学フィルタとして検討する必要がある． 
